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摘 要 : 本 文 深 入 探讨 了 定常 来 流 条 件 下 过 渡 段 内 部 流动 机 理 和 损失 机 制 。 通 过 保持 过 渡 段 长 高 比 、 雷 诺 数 和 进口 旋 流 不 变 ， 
借助 实验 和 数值 模拟 方法 ， 系 统 地 研究 了 过 渡 段 中 位 角 和 出 口 面积 对 其 内 部 流动 及 气动 性 能 影响 。 研 究 发 现 ， 过 渡 段 内 部 流 场 
结构 主要 以 对 涡 及 轮 载 和 机 车 区 域 附 面 层 分 离 为 主 。 过 渡 段 来 流 尾 迹 、 中 位 角 及 进出 口 面积 比 是 影响 过 渡 段 内 部 流动 损失 的 三 
个 主要 因素 。 其 中 ， 中 位 角 决 定 了 机 车 第 一 弯 逆 压 梯度 强度 ， 面 积 比 主要 控制 第 二 弯 静 压 升 ， 上 游 尾 迹 是 诱发 机 车 侧 流动 分 离 
的 主要 诱因 。 在 大 中 位 角 情况 下 ， 机 车 第 一 弯 的 流动 分 离 更 严重 ,分 离 明 显 提 前 。 在 大 面积 比 情况 下 ， 机 区 侧 不 仅 出 现 由 上 游 
尾 迹 堆积 产生 的 流动 分 离 ， 还 会 出 现 机 车 附 面 层 自身 二 维 分 离 。 随 着 过 渡 段 的 中 位 角 和 面积 比 增 大 ， 损 失 急 剧 增加 。 
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Abstract: The present workis aimed at providing detailed understanding of the flow physics and loss mechanisms in 
four different ITD geometries. A systematic experimental and computational study was carried out for varying duct 
mean rise angles and outlet-to-inlet area ratio while keeping the duct length-to-inlet height ratio, Reynolds number 
and inlet swirl constant in all four geometries. The flow structures within the ITDs were found to be dominated by 
the counter-rotating vortices and boundary layer separation in both the casing and hub regions. The duct mean rise 
angle determined the severity of adverse pressure gradient in the casing’s first bend whereas the duct area ratio 
mainly governed the second bend’s static pressure rise. The combination of upstream wake flow and the first bend’s 
adverse pressure gradient caused the boundary layer to separate and intensify the strength of counter-rotating 
vortices. At high mean rise angle, the separation became stronger at the casing’s first bend and moved farther 
upstream. At high area ratios, a 2-D separation appeared on the casing. Pressure loss penalties increased significantly 


with increasing duct mean rise angle and area ratio. 
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1]、 引 言 特有 的 大 曲率 弯曲 以 及 高 扩 压 率 使 得 过 渡 段 内 部 存 
在 复杂 轴 向 逆 压 力 梯度 及 径 向 压力 梯度 ， 导 致 过 渡 
为 了 提高 经 济 适用 性 和 环境 友好 性 ， 现 代 高 性 。 段 内 部 极 易 出 现 流动 分 离 现 象 ， 并 诱导 出 各 种 复杂 
能 民用 航空 涡 雇 发 动机 通常 采用 大 涵 道 比 。 在 大 涵 。 ” 涡 系 结构 。 男 外 , 上 游 高 压 涡轮 出 口 复杂 流动 特征 ( 尾 
道 比 涡 扇 发 动机 中 ， 由 于 高 、 低 压 涡轮 部 件 之 间 的 “，” 迹 及 间隙 泄漏 流 等 ) 与 过 渡 段 内 部 流 场 的 相互 作用 会 
气动 匹配 需求 ， 通 常会 在 高 压 和 低压 涡轮 之 间 布 置 ”改变 过 渡 段 内 流动 损失 特性 ， 进 一 步 增加 过 渡 段 内 
一 段 具 有 较 大 径 向 跨 距 的 扩 压 流 道 ， 即 涡轮 过 渡 段 。 ”部 流动 的 复杂 性 ， 强 化 过 渡 段 内 部 二 次 流动 ， 在 降 
涡轮 过 渡 段 具有 “承上启下 ”的 关键 作用 ， 对 发 动 ” 低 过 渡 段 气动 性 能 的 同时 ， 增 强 下 游 低压 涡轮 进口 


机 性 能 和 匹配 有 重要 影响 。 目 前 ， 压 气 机 和 涡轮 等 。 流 场 畸 变 ， 进 而 恶化 低压 涡轮 气动 性 能 。 
部 件 的 性 能 提升 难度 加 大 ， 涡 轮 过 渡 段 蕴藏 的 巨大 为 了 掌握 紧凑 涡轮 过 渡 段 设计 技术 ， 提 升 航 空 
潜能 已 经 受到 国内 外 研究 者 们 的 普遍 关注 。 发 动机 整体 性 能 ，2006 年 ， 欧 盟 “ 第 六 框架 ”计划 


过 渡 段 的 紧凑 设计 ， 不 仅 可 以 减 小 自身 重量 ， 专门 制定 了 紧凑 过 渡 段 (AIDA，Aggressive 
也 可 以 提高 低压 涡轮 载荷 能 力 ， 减少 叶片 (级 ) 数 ， 间 Intermediate Duct Aerodynamics) 科 研 项 目 ， 由 欧洲 主 
接 实 现 低压 涡轮 减 重 斋 求 。 然 而 ， 紧 凑 涡 轮 过 渡 段 要 航空 发 动机 公司 、 大 学 及 科研 院 所 合作 共同 参与 ， 
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对 紧凑 涡轮 过 渡 段 内 部 流动 机 理 开展 了 大 量 研究 工 
作 ("， 获 得 了 显著 的 研究 成 果 。 并 且 ， 相 关 研 究 成 
果 已 经 应 用 于 高 性 能 航空 发 动机 低压 涡轮 部 件 气动 
设计 ， 并 取得 了 良好 收益 。 相 关 研 究 成 果 已 经 或 逐 
渐 得 到 工程 应 用 。 欧 洲 CFM 公司 将 支 板 -低压 涡轮 导 
向 器 一 体 化 设计 应 用 于 LEAP-X 系列 发 动机 ， 使 得 
低压 涡轮 部 件 减 重大 约 在 5 磅 以 上 05。 与 此 同时 ， 
美国 通用 电气 公司 也 将 紧凑 涡轮 过 渡 段 CTMP) 技 术 
应 用 于 低压 涡轮 系统 设计 中 ， 使 低压 涡轮 效率 和 人 负 
荷 有 所 提高 的 同时 ， 重 量 也 相对 减轻 59。 

相 比 而 言 ， 国 内 相关 高 校 和 研究 机 构 针对 涡轮 
过 渡 段 内 部 流动 机 理 做 了 大 量 研究 " 1， 研究 内 容 
涉及 不 同 进 气 条 件 下 过 渡 段 流动 机 理 、 端 壁 型 线 优 
化 及 分 离 流动 控制 等 方面 。 虽 然 取 得 了 一 些 成 果 ， 
但 相关 研究 还 不 够 系统 全 面 和 深入 。 并 且 研 究 大 多 
采用 数值 计算 ,缺乏 实验 验证 。 研 究 发 现 数值 计算 
在 模拟 大 曲率 弯曲 、 高 扩 压 率 和 有 流动 分 离 的 紧凑 
涡轮 过 渡 段 时 ， 存 在 流 场 细节 捕捉 不 到 位 ， 如 预测 
的 附 面 层 分 离 相 比 实验 结果 明显 滞后 ， 更 甚至 会 出 
现 完全 捕捉 不 到 附 面 层 分 离 的 情况 请;]。 这 给 缺乏 实 
验 验 证 的 过 波段 数值 模拟 研究 带 来 了 一 系列 问题 。 

面向 高 性 能 航空 发 动机 研制 的 国家 重大 需求 ， 
深入 理解 紧凑 涡轮 过 渡 段 内 部 流动 机 理 及 其 损失 机 
制 ， 将 是 高 性 能 涡轮 过 渡 段 设计 中 最 为 关键 的 技术 
之 一 。 本 文 基于 课题 组 长 期 从 事 紧 凑 涡 轮 过 渡 段 的 
研究 基础 之 上 ， 深 入 探讨 了 定常 来 流 条 件 下 过 渡 段 
内 部 流动 机 理 和 损失 机 制 ， 通 过 改变 过 渡 段 中 位 角 
和 进出 口 面积 比 ， 保 持 过 渡 段 长 高 比 、 雷 诺 数 和 进 
口 旋 流 强度 不 变 ， 借 助 实验 和 数值 模拟 方法 ， 系 统 
地 研究 了 几何 参数 对 过 渡 段 内 部 流动 及 气动 性 能 影 
啊 ， 澄 清 了 紧凑 涡轮 过 渡 段 内 部 流动 损失 机 理 及 其 
损失 机 制 。 


2、 实 验 和 计算 方法 


2.1 试验 设备 和 测量 装置 

本 次 实验 是 在 加 拿 大 国家 科学 院 的 大 型 低速 过 
渡 段 实验 台 上 完成 的 。 气 流通 过 离心 鼓风机 经 扩 压 
段 进入 稳 压 箱 。 在 稳 压 箱 之 后 ， 气 流 经 收缩 段 和 桶 
圆 形 鼻 锥 加 速 后 进入 过 湾 段 测试 部 分 ， 如 图 1 所 示 。 
风 洞 的 自由 流 满 流 度 通 过 鼻 锥 下 游 的 清流 网 格 提升 
到 2.3%。 在 实验 中 , 借助 过 渡 段 上 游 一 排 48 片 旋 流 
叶片 组 成 的 环形 叶 栅 模拟 高 压 涡轮 的 尾 迹 和 旋 流 ， 
旋 流 角 为 20” 沿 径 向 均 布 。 同 时 ， 涡 轮 过 渡 段 测试 
部 分 的 机 匣 和 轮 载 均 可 更 换 。 
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过 渡 段 轴 向 静 压 分 布 通过 端 壁 静 压 孔 得 到 。 其 
中 , 机 匣 上 有 一 排 (40 个 ) 静 压 孔 ， 而 轮 席 上 有 两 排 静 
压 孔 ， 每 排 40 个 。 在 机 匣 和 轮 载 表面 进行 了 表面 油 
流 显 示 实 验 ， 用 来 表 证 近 端 壁 流动 状况 。 总 静 压 及 
速度 分 量 , 通过 一 个 头 部 直径 为 1.6mm 的 工 形 七 孔 
探 针 测 得 获得 。 探 针 直 线 运 动机 构 安 装 在 可 旋转 机 
匣 上 ， 用 以 实现 探 针 从 轮 载 到 机 匣 的 径 向 测量 。 结 
合 机 匣 周 向 旋转 ， 保 证 探 针 的 截面 测量 。 每 个 测量 
面 的 测量 网 格 在 径 向 方向 至 少 包含 31 个 点 , 周 向 31 
个 点 (7.5” ) 以 覆盖 一 个 上 游 旋 流 叶片 通道 。 测 量 位 置 
在 图 1 中 也 给 出 。 

试验 中 ， 压 力 数据 通过 DSA3217 压力 扫描 仪 测 
得 。 扫 描 仪 有 十 六 个 温度 补偿 差分 压力 传感器 ， 量 
程 为 土 1250Pa。 压 力 测量 不 确定 度 在 量程 0.05% 之 
内 。 所 测 动 压 和 总 压 不 确定 度 分 别 为 参考 动 压 的 土 
0.5% 和 土 0.25%。 在 实验 中 ， 基 于 过 渡 段 进口 高 度 和 
自由 流 /参考 速度 的 雷诺 数 保持 为 150000。 
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图 1 过 渡 段 试验 台 

2.2 研究 对 象 

涡轮 过 渡 段 面积 比 、 长 高 比 和 中 位 角 分 别 通 过 
参数 AR、L/h 和 @ 来 定义 。 其 中 ， 进 口 高 度 hi 受 试 
难 台 约束 , 固定 为 76.2 mm。 本 文 共 测试 四 组 过 渡 段 ， 
表 1 与 图 2 给 出 了 各 个 过 渡 段 相关 的 几何 参数 。 其 
中 , 过 渡 段 原型 ITD-A) 是 以 加 普 惠 公司 PW600 型 涡 
扇 发 动机 过 渡 段 参数 为 原型 ， 在 此 基础 之 上 ， 通 过 
使 用 NUMECA Fine/Design3D 软件 , 设计 三 组 紧凑 
涡轮 过 渡 段 几何 模型 ， 分别 为 ITD-B ，ITD-C 和 
ITD-D。 


表 1: 涡轮 过 渡 段 几何 参数 


AR-1 LV/HI 中 
ITD-A 0.275 Sd 28.0° 
ITD-B 0.275 3.4 35.0° 
ITD-C 0527 3.4 28.0° 


ITD-D 0.527 3.4 35.0° 
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(a) IITD-A， 原 型 


-三 -和 括 


(b) ITD-B 


(c) ITD-C (d) ITD-D 
图 2 涡轮 过 渡 段 几何 参数 示意 图 
2.3 计算 模型 


数值 计算 采用 NUMECA FINE/Turbot "商用 软 
件 对 雷诺 平均 Navier-Stokes 方程 进行 了 数值 求解 。 
图 3 给 出 了 过 渡 段 计算 域 网 格 划分 。 网 格 节点 总 数 
通过 网 格 依 赖 性 研究 得 到 ， 大 约 在 是 350 万 。 壁面 
y+ 均 小 于 或 等 于 1。 数值 模拟 进口 边界 条 件 通 过 实验 
测量 所 得 速度 、 汕 流 强度 和 汕 流 长 度 尺度 分 布 来 建 
立 。 出 口 边界 条 件 设 置 为 均匀 的 大 气压 力 ， 所 有 固 
体 壁面 设 为 绝热 无 滑 移 条 件 。 同 时 ， 假 设 流 场 发 展 
为 充分 滑 流 ， 汕 流 方程 闭合 通过 剪 切 应 力 输 运 (SST) 
k-o 双 方程 模型 实现 。 这 个 方法 在 更 早 的 研究 中 已 被 
实验 证 实 有 效 户 ]。 


ITD inlet plane 


图 3 过 渡 段 计算 域 
2.4 数据 处 理 
过 渡 段 流 场 测 试 主要 采用 七 孔 探 针 ， 测 试 数据 
用 于 计算 速度 、 压 力 和 涡 量 场 。 涡 轮 过 渡 段 的 气动 
性 能 通过 总 压 损 失 系数 Yp， 以 及 管道 效率 n 来 评 佑 。 
总 压 损 失 和 管道 效率 均 参 考 旋 流 叶 片上 游 的 来 流 条 
件 ， 如 图 1 中 位 置 R 所 表示 。 
涡 量 , @， 定 义 为 速度 矢量 的 环 量 (VxV)， 用 来 衡 
量 流体 微 团 局 部 旋转 速率 。 速 度 矢量 在 径 向 和 切 向 
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十 剖 


1 
Or = 一 -| VIO + 
工 [v X pr ot 


Vx 
因此 ， 总 涡 量 ，w， 定 义 为 : 
_ OV + OV + OV. 
A 


总 涡 量 ，w%， 作 为 涡轮 过 渡 段 内 涡 量 强 度 的 一 个 合理 
指标 。 本 文中 ， 总 涡 量 进一步 用 上 游 参考 速度 和 进 
口 管道 高 度 进 行 了 无 量 纲 化 处 理 ， 即 Co=@-hi/Ve。 
在 下 文 的 分 析 中 ， 正 涡 量 对 应 于 朝 着 上 游 看 是 顺 时 
针 旋转 的 涡 结构 。 


、 结 果 及 分 析 


针对 涡轮 过 渡 段 ， 通 过 实验 和 数值 模拟 ， 重 点 
分 析 中 位 角 中 和 面积 比 AR 对 过 渡 段 流 场 结构 和 性 能 
的 影响 。 首 先 对 原型 ITD-A 作 详 细 流 场 分 析 。 其 次 
对 比 ITD-B 和 原型 ， 以 检验 在 既定 面积 比 时 ， 增 加 
中 位 角 对 过 渡 段 的 影响 。 随 后 ， 比 较 ITD-C 和 原型 ， 
对 比 既定 中 位 角 时 ， 增 大 进出 口 面积 比 ， 对 过 渡 段 
影响 。 然后 , 分 析 同 时 增加 面积 比 和 中 位 角 的 ITD-D 
内 部 流 场 结构 。 最 后 ， 讨 论 了 过 渡 段 损失 和 性 能 。 


3.1 过 渡 段 内 部 流动 机 理 

如 图 4 给 出 了 ITD-A 过 渡 段 的 测试 结果 。 图 4(a) 
为 轮 载 和 机 车 侧 预测 的 周 向 质量 平均 静 压 系数 (Cp) 
和 测量 的 静 压 系数 。 轴 向 距离 按 过 渡 段 轴 疝 总 长 度 
进行 了 归 一 化 处 理 ， 即 位 置 0 和 1 分 别 对 应 于 过 渡 
段 曲率 变化 的 第 一 个 点 和 最 后 一 个 点 。 涡 轮 过 渡 段 
在 进口 位 置 向 上 游 拓 展 了 20%， 在 出 口 位 置 向 下 游 
拓展 了 40%。 实 验 测量 和 数值 结果 吻合 良好 。 过 渡 
段 看 似 简单 ， 其 内 部 流 场 确 异常 复杂 。 

从 图 中 可 以 看 出 ， 总 体 上 机 匣 侧 流体 主要 处 于 
逆 压 梯度 之 中 ， 而 轮 载 侧 流体 则 基本 上 经 历 一 个 顺 
压 梯度 。 在 A3 上 游 ， 轮 载 侧 静 压 比 机 辕 侧 高 ， 经 过 
此 截面 后 情况 相反 。 沿 机 匣 ， 近 壁面 流体 随 着 进入 
第 一 弯 开 始 加 速 ， 随 后 经 历 一 个 强 逆 压 梯度 至 第 二 


OO 


分 量 可 以 从 测量 中 获得 ， 然 而 根据 测量 计算 轴 疝 速 
度 梯度 是 相当 不 合理 的 ， 因 为 测量 面 之 间 的 轴 向 距 
离 太 大 。 因 此 ， 采 用 Gregory-Smith et al 的 方法 计 
算 的 轴 向 、 切 向 和 径 向 涡 量 ， 即 : 

ee ia- 六 


r Or ot 


1 1 Op 
Wt+ = [ve po 
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弯 ， 最 后 经 一 个 微弱 的 顺 压 梯度 至 过 渡 段 出 口 。 虽 
然 从 图 4(a) 中 的 静 压 数据 无 法 推断 流动 是 否 分 离 , 但 
图 4(o) 中 的 油 流 显示 结果 表明 , 机 匣 表 面 的 强 逆 压 梯 
度 导 致 了 附 面 层 分 离 。 沿 轮 载 ， 经 过 初始 区 域 的 一 
段 逆 压 梯度 后 ， 静 压 几 乎 保持 不 变 至 两 个 弯 处 的 中 
间 位 置 。 从 x=0.7 位 置 开始 出 现 一 个 强 逆 压 梯度 , 使 
得 图 4(c) 油 流 结果 显示 附 面 层 在 大 约 x=0.9 的 位 置 发 
生 分 离 。 

从 图 4(b) 可 以 发 现 ， 由 于 上 游 旋 流 沿 径 向 均匀 
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分 布 , 在 过 渡 段 进口 (AH) 总 压 亏 损 尾 迹 区 和 轮 席 、 机 
匣 都 几乎 垂直 。 根 据 角 动 量 守恒 ， 在 第 一 弯 ， 机 匣 
侧 旋 流 角 比 轮 载 侧 旋 流 角 减 尾 迹 在 第 一 弯 发 生 了 顺 


时 针 的 偏 斜 ， 在 第 二 弯 则 发 生 逆 时 针 偏 斜 。 仔 细 观 
察 A2 
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(c) 过 渡 段 表面 油 流 结果 


图 4ITD-A 过 渡 段 测试 结果 
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轮 坑 附近 流 场 可 以 发 现 ， 在 过 渡 段 第 一 弯 径 向 向 上 
的 压力 梯度 (图 4(a) 所 示 ) 将 轮 载 低能 附 面 层 流 和 尾 迹 
向 机 匣 侧 输 运 ， 并 卷 起 形成 一 对 对 旋涡 。 该 轮 载 对 
涡 和 来 自 上 游 的 涡 系 (通道 涡 和 尾 迹 脱落 涡 ) 融 合 在 
一 起 ， 增 强 对 涡 强 度 。 同 时 ， 轮 载 低能 流 被 夹带 进 
入 对 涡 中 心 ， 在 大 约 25% 通 道 高 度 位 置 形成 一 个 压 
损 中 心 。 对 涡 在 A3 截面 之 前 均 保持 明显 存在 ,之 后 ， 
径 向 向 下 的 压力 梯度 限制 了 轮 载 处 低能 流 的 卷 起 ， 
使 得 轮 载 对 涡 在 向 下 游 传播 过 程 中 逐渐 耗 散 。 与 此 
同时 ， 机 车 处 ， 由 于 道 压 梯度 和 轮 载 区 低能 流体 共 
同 导 致 机 匣 附 面 层 发 生 显著 堆积 ， 形 成 一 个 压 损 中 
心 。 直 到 A3 截面 下 游 , 在 向 下 径 向 压力 梯度 作用 下 ， 
形成 了 机 车 对 涡 , 该 对 涡 结 构成 为 A3 截面 下 游 中 的 
主要 流动 特征 。 轮 载 和 机 匣 对 涡 的 痕迹 可 以 由 图 4(c) 
油 流 显 示 中 低 剪 切 应 力 区 所 标示 。 


3.2 中 位 角 对 过 渡 段 影响 

过 渡 段 ITD-B， 保 持 和 ITD-A 相同 的 面积 比 及 
长 高 比 , 但 中 位 角 增 加 25%。 图 5 分 别 给 出 了 ITD-B 
过 渡 段 静 压 系 数 Cp, 沿 轴 向 分 布 , 六 个 测量 截面 上 总 
涡 量 C@ 和 总 压 系数 Cpo 云图 以 及 机 车 处 油 流 显示 结 
果 。 研 究 发 现 ， 增 大 中 位 角 影 响 主要 集中 在 机 匣 侧 
流动 特征 。 相 比 于 ITD-A, ITD-B 中 机 匣 第 一 弯 的 逆 
压 梯度 明显 增强 ， 使 得 机 匣 附 面 层 在 第 一 弯 处 更 厚 ， 
且 堆 积 现象 更 为 严重 ， 引 发 在 第 一 弯 上 游 截 面 B2 位 
置 发 生 了 显著 的 机 匣 附 面 层 分 离 ,， 图 5(c) 所 示 。 该 分 
离 在 ITD-A 过 渡 段 位 于 A3 截面 下 游 ,但 几乎 难以 分 
辨 , 见 图 Sb)。 从 涡 量 图 上 还 可 以 看 出 ， 相 比 于 原型 
ITD-A, 机 车 侧 第 三 弯 形 成 了 更 强 的 对 涡 。 在 轮 载 侧 ， 
两 组 几何 模型 中 的 涡 结构 和 强度 相似 。 虽 然 两 组 过 
渡 段 流动 机 制 和 压力 梯度 等 看 上 去 相当 ， 增 加 中 位 
角 ， 由 于 机 匣 侧 更 显著 的 流动 分 离 ， 导 致 了 损失 急 
剧 增 大 。 


3.3 面积 比 对 过 渡 段 影响 

过 渡 段 ITD-C， 保 持 和 ITD-A 相同 中 位 角 和 长 
高 比 ， 面 积 比 增 大 了 20%。 图 6 给 出 了 过 渡 段 端 壁 
面 沿 轴 向 静 压 系数 Cps， 过 渡 段 内 部 涡 量 及 总 压 云图 
以 及 机 匣 处 油 流 显 示 结 果 。 首先 从 图 6(a) 静 压 分 布 中 

可 以 看 出 : 这 两 组 过 渡 段 中 最 明显 的 差别 是 由 于 扩 
压 率 变 大 ， 在 ITD-C 第 二 弯 的 静 压 升 更 大 。 另 外 ， 
在 第 一 弯 后 机 匣 侧 的 逆 压 梯 度 稍微 变 大 了 .从 图 6(b) 
压力 场 中 可 看 出 ， 由 于 机 匣 侧 第 一 弯 的 逆 压 梯度 增 
大 了 ，ITD-C 过 渡 段 机 
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(c) 过 渡 段 表面 油 流 结果 
图 5ITD-B 过 渡 段 测试 结果 


匣 附 面 层 堆积 现象 比 ITD-A 更 强 。 涡 量 云 图 显示 ， 
ITD-C 中 的 机 匣 对 涡 强 度 不 如 原型 ITD-A。 机 匣 油 流 
结果 显示 ,ITD-C 中 周期 性 流动 分 离 的 下 游 伴 随 着 一 
个 二 维 流动 分 离 。 图 中 两 个 红色 箭头 标示 ， 位 于 C3 
截面 下 游 。 这 种 二 维 分 离 现 象 以 一 股 在 ITD-A 和 
ITD-B 中 重 未 观察 到 的 回流 为 典型 特征 。 对 油 流 结果 
步 观察 发 现 ， 这 股 流动 分 离 在 流向 上 基本 是 二 


维 性 。 a 
被 输 运 到 机 车 处 的 低能 尾 迹 流 导致 的 ， 还 是 由 机 车 


et 

为 了 澄清 ITD-C 过 渡 段 中 机 匣 附 面 层 分 离 与 上 
游 尾 迹 之 间 的 关系 ， 分 别 对 上 游 尾 迹 在 过 渡 段 进口 
已 经 充分 掺 混和 尾 迹 保持 其 性 质 向 下 传播 的 两 组 
ITD-C 进行 数值 计算 。 虽 然 数值 模拟 对 机 匣 分 离 位 置 
和 对 涡 强 
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(c) 过 渡 段 表 再 


油 流 结果 
图 6ITD-C 过 渡 段 测试 结果 


度 的 预测 不 够 精准 ， 但 是 所 提供 附 面 层 相 关 信息 可 
以 充分 回答 上 述 问 题 。 如 图 7 所 示 为 两 组 模拟 结果 。 

在 考虑 尾 迹 低能 流体 的 模拟 中 ， 如 图 7(a)， 机 匣 
附 面 层 分 离 的 特征 是 ， 由 于 尾 迹 堆 积 团 分 离 和 机 匣 
附 面 层 自身 二 维 分 离 的 联合 作用 ， 分 离线 呈 周 期 性 
波纹 状 。 在 尾 迹 于 过 渡 段 进口 挫 混 均匀 的 模拟 结果 
中 , 如 图 7(b),， 分 离线 被 一 段 与 机 匣 附 面 层 自身 二 维 
分 离 直接 关联 关系 的 圆 弧 形 分 离线 代 蔡 。 由 此 可 以 
证 明 ， 机 车 附 面 层 自身 二 维 分 离 的 发 生 和 尾 迹 低能 
流体 有 关 。 进一步 研究 发 现 , 将 图 7(a) 的 周期 性 分 离 
线 合 加 到 图 7(b), 很 快 清楚 地 发 现 二 维 分 离 的 位 置 没 
有 改变 ， 并 且 看 起 来 像 是 上 游 分 离 填充 在 波纹 分 离 
线 和 线性 分 离线 之 间 的 区 域 。 因 此 ， 可 以 进一步 确 
认 ， 涡 轮 过 渡 段 机 车 侧 这 两 种 分 离 是 完全 不 同 。 前 
者 ， 由 一 弯 处 向 上 径 向 压力 梯度 迫使 轮 载 附近 低能 
流体 和 尾 迹 向 机 匣 侧 流动 迁移 、 堆 积 ， 当 其 不 能 
服 机 奋 逆 压 梯度 时 ， 在 两 个 弯 之 间 发 生 周 期 性 的 分 
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离 , 在 ITDITD-B 中 非常 明显 。 后 者 ， 机 匣 附 面 层 自 
身 二 维 分 离 ( 呈 回 流 现象 ) 仅 仅 是 因为 面积 增 大 使 得 
过 渡 段 在 第 二 弯 前 有 更 高 静 压 升 ， 在 后 续 ITD-D 中 
非常 明显 。 


x 
Wp 
入 


(a) 有 上 游 尾 迹 


(b) 无 尾 迹 
图 7 有 无 上 游 尾 迹 时 ITD-C 预 测 总 压 系数 云图 


3.4 中 位 角 和 面积 比 的 共同 作用 

过 渡 段 ITD-D, 综 合 了 ITD-B 和 ITD-C 设计 参数 ， 
比 原型 的 面积 比 增 大 20% 且 中 位 角 增 大 25%。 图 8 
给 出 了 ITD-D 过 渡 段 静 压 分 布 ， 内 部 涡 量 及 总 压 云 
图 以 及 机 匣 处 油 流 显 示 结 果 。 与 其 他 几何 模型 一 样 ， 
过 渡 段 第 一 弯 处 向 上 的 径 向 压力 梯度 驱动 轮 载 侧 低 
能 流体 和 尾 迹 向 机 匣 侧 运动 。 机 匣 侧 ， 由 于 中 位 角 
和 面积 比 同 时 增 大 ， 加 大 了 第 一 弯 区 域 的 径 向 压力 
梯度 及 出 口 静 压 升 ， 导 致 了 第 一 和 第 二 弯 之 间 的 大 
范围 附 面 层 分 离 。 机 匣 分 离 的 开始 位 置 在 截面 D3 
处 ， 表 现 为 高 总 压 损 失 和 强 的 正 涡 量 。 正 涡 量 区 域 
在 ITD-A 相同 位 置 截面 A3 中 几乎 不 可 见 , 甚至 在 机 
匣 分 离 相当 严重 的 ITD-B 中 (B3) 也 不 可 见 。 尽 管 在 
ITD-D 中 机 匣 附 面 层 堆 积 现象 更 为 严重 , 但 是 机 匣 对 
涡 相 比 于 原型 过 渡 段 中 的 却 更 弱 。 这 主要 是 因为 大 
二 维 分 离 和 第 二 弯 的 静 压 升 抑制 了 对 涡 发 展 。 在 轮 
载 侧 ， 顺 压 梯 度 使 附 面 层 保持 附着 ， 且 在 截面 D2， 
D3，D4 处 相对 薄 一 些 。 
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(a) 过 渡 段 沿 轴 向 静 压 分 布 


(c) 过 渡 段 表面 油 流 结果 
图 8ITD-D 过 渡 段 测试 结 


3.5 过 渡 段 流动 损失 机 制 

本 文 四 组 涡轮 过 渡 段 差异 主要 在 于 机 匣 侧 流动 
的 发 展 ， 因 此 本 部 分 则 在 评估 紧凑 涡轮 过 渡 段 中 的 
损失 机 制 ， 尤 其 是 机 匣 侧 。 总 压 损 失 通 过 七 孔 探 针 
在 涡轮 过 渡 段 出 口 截面 (第 五 测量 面 ) 所 测 数据 计算 
得 到 。 如 图 9 给 出 了 经 周 向 质量 平均 的 总 压 系 数 沿 
径 向 分 布 。 第 五 测量 面 指 的 是 截面 A5、B5、C5、 
D5， 分 别 对 应 于 过 渡 段 A、B、C、D 出 口 截面 。 为 
了 验证 上 游 尾 迹 对 损失 的 影响 ， 继 续 前 一 部 分 的 讨 
论 ， 进 行 了 两 组 数值 模拟 。 在 第 一 组 模拟 中 ， 假 设 
在 旋 流 叶片 下 游 有 一 个 混合 平面 ， 故 上 游 尾 迹 被 认 
为 在 涡轮 过 渡 段 进口 已 充分 混合 。 图 9 中 “CFD 
mixed” 指 的 是 从 这 组 模拟 中 计算 的 损失 。 在 第 二 组 
中 ， 人 允许 上 游 尾 迹 保 持 其 性 质 并 向 下 游 流 动 进 入 过 
渡 段 , 图 9 中 “CFD” 指 的 是 第 三 组 模拟 中 计算 的 损 
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失 。 

如 图 9(a) 所 示 ， 在 ITD-A 中 ， 机 车 区 域 是 最 主 
要 损失 源 。 从 “CFD mixed” 的 压力 分 布 曲线 可 明显 
看 出 ， 上 游 尾 迹 对 减 小 损失 有 一 定好 处 。 当 进口 流 
体 被 考虑 为 充分 混合 时 ， 机 匣 区 域 的 损失 显著 增加 。 
因为 在 这 种 情况 下 ， 对 涡 不 能 在 机 车 区 域 形 成 ， 附 
面 层 厚 度 在 机 车 壁面 上 机 车 增 长 ， 从 而 增加 了 压力 
损失 。 ITD-B 中 , 增 大 中 位 角 对 机 匣 区 域 的 损失 没有 
带 来 显著 差别 ， 见 图 9(b)。 虽 然 CFD 很 好 地 捕捉 到 
了 损失 的 趋势 , 却 低估 了 机 车 区 域 的 损失 。 在 图 9(c) 
中 ， 和 原型 涡轮 过 渡 段 对 比 , ITD-C 中 的 压力 损失 在 
整个 叶 高 范围 内 加 大 。 由 于 机 匣 二 维 分 离 ， 主 要 损 
失 增 加 发 生 在 机 茄 区域. 对比 “CEFD mixed 和 “CFD? 
模拟 结果 ， 可 以 看 出 ， 在 紧凑 过 渡 段 中 ， 尾 迹 对 减 
小 机 车 区 域 损失 没有 效果 。 在 ITD-D 中 ， 通 过 增加 
中 位 角 和 面积 比 ， 损 失 在 整个 展 向 上 增加 。 图 9(d) 
也 显示 ， 机 车 区 损失 急剧 增加 ， 这 主要 是 由 于 存在 
大 范围 机 车 分 离 。 
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(c) ITD-A & ITD-C (d) ITD-A & ITD-D 


图 9 过 渡 段 出 口 周 向 质量 平均 的 总 压 系数 


图 10 对 比 了 过 渡 段 出 口 (第 五 截面 ) 和 下 游 位 置 
(第 六 截面 ) 测 量 的 质量 平均 总 压 损失 系数 Ybp， 及 挫 
混 损失 系数 Yuixea。 其 中 ， 掺 混 损 失 系 数 Yaied 是 衡 
量 过 渡 段 整体 上 总 压 损 失 最 具 代 表 性 的 指标 。 从 图 
中 可 以 发 现 , 原型 过 渡 段 ITD-A 损失 最 小 , 而 ITD-D 
的 损失 最 大 。 压 力 损失 在 紧凑 型 设计 中 显著 增加 。 
如 前 文 所 诉 , 损失 整体 上 归 因 于 机 匣 区 域 。 在 ITD-B 
中 ， 增 加 中 位 角 ， 涡 轮 过 渡 段 第 一 弯 强 烈 的 机 匣 分 
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离 使 损失 增加 。 在 ITD-C 中 ， 增 加 面积 比 ， 损 失 的 
增加 主要 来 源 于 机 车 附 面 层 二 维 分 离 。 明 显 的 机 车 
侧 流 动 分 离 和 大 范围 二 维 分 离 共同 作用 于 ITD-D, 使 
其 损失 增 大 。 比 较 ITD-B 和 ITD-C 的 挫 混 损失 系数 
发 现 , ITD-B 中 的 损失 更 大 , 其 原因 在 于 机 匣 侧 存在 
更 强 的 对 涡 。 


Losses (%) 


图 10: 总 压 损 失 系 数 


管道 效率 n 和 静 压 恢复 系数 见 表 2。 最 高 和 最 低 
的 管道 效率 分 别 在 ITD-A 和 ITD-D 中 ， 和 前 文 的 分 
析 一 致 。 对 于 一 个 给 定 的 面积 比 ， 增 加 管道 的 中 位 
角 会 显著 降低 管道 效率 。 由 此 得 出 的 结论 是 ， 管 道 
的 中 位 角 和 面积 比 一 样 关 键 ， 不 仅 影 响 流 动机 理 ， 
而 且 显著 影响 管道 的 损失 。 


表 1: 压力 恢复 系数 和 管道 效率 


CpI 
Cps m=(CPyCpPD 
ITD-A 0.385 0.327 85.0% 
ITD-B 0.385 0.290 75.4% 
ITD-C 0.571 0.417 73.0% 
ITD-D 0.571 0.366 64.1% 


4、 结 论 


本 文 旨 在 对 紧凑 涡轮 过 渡 段 内 部 流动 机 理 和 损 
失 机 制 有 更 深入 的 认识 。 在 保持 长 高 比 恒定 时 ， 系 
统 地 研究 改变 进出 口 面 积 比 和 中 位 角 对 涡轮 过 渡 段 
内 部 流动 影响 。 

研究 发 现 涡轮 过 渡 段 中 流动 结构 主要 是 对 涡 以 
及 机 匣 和 轮 载 侧 的 附 面 层 分 离 。 机 匣 侧 的 流动 结构 
受到 了 几何 因素 的 显著 影响 。 增 大 中 位 角 ， 过 渡 段 
第 一 弯 逆 压 梯度 增加 ， 结 果 使 机 奋 侧 发 生 流动 分 离 。 
这 个 分 离 反 过 来 强化 了 机 匣 的 对 涡 ， 导 致 更 大 的 损 
失 。 增 加 面积 比 ， 机 匣 不 仅 存在 流动 分 离 ， 而 且 还 
发 展 出 一 个 产生 机 制 明显 不 同 的 二 维 分 离 。 机 匣 流 


动 分 离 的 本 质 在 于 ， 轮 载 低能 流体 和 尾 迹 输 运 至 机 
车 的 流体 不 能 克服 机 车 侧 的 流向 逆 夺 梯度。 涡轮 过 
渡 段 第 二 弯 的 高 静 压 升 是 形成 二 维 分 离 的 主因 。 上 
De dt en ed 
这 三 者 实际 上 控制 了 过 渡 段 内 部 流 场 结构 。 中 位 角 
决定 机 车道 压 梯度 并 改变 对 应 区 域内 的 流动 。 面 积 
比 控制 过 渡 段 第 二 弯 的 静 压 升 ， 从 而 影响 机 匣 侧 流 
动 。 


过 渡 段 总 压 损失 随 着 其 设计 更 紧凑 而 显著 增 
加 。 损 失主 要 归 因 于 机 车 区 域 的 流动 。 上 游 尾 迹 在 
传统 涡轮 过 渡 段 中 是 有 利 因素 ， 它 在 有 大 中 位 角 或 
大 面积 比 的 紧凑 管道 中 却 导 致 了 显著 的 损失 。 增 加 
中 位 角 后 ， 更 强烈 的 机 匣 分 离 导 致 了 损失 增加 。 增 
加 面积 比 后 ， 损 失 增 加 是 机 匣 侧 有 更 大 二 维 附 面 层 
分 离 的 后 果 。 中 位 角 作 为 与 面积 比 同样 重要 的 参数 ， 
在 过 渡 段 设计 的 初始 阶段 必须 考虑 。 


AR 面积 比 =AxyAi 

中 位 角 =tanm([R2 mean-Rimean ]/D) 
hi 过 渡 段 进 口 高 度 
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@ 涡 量 
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